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An increase of turbine blade loading by the increase of blade turning angle enables to reduce a gas turbine 
in size and weight by decreasing the number of turbine blades and stages. However, the increase of turbine 
blade loading would result in the intensification of the secondary flow related to the passage vortex and 
the tip leakage vortex, which are caused by the pitchwise pressure gradient on the endwall and the 
pressure difference between the pressure and the suction surfaces at the blade tip, respectively. In this 
study, the oil-flow visualization and the detailed internal flow measurements by using the 5-hole Pitot tube 
were carried out for the ultra-highly loaded turbine cascade with turning angle of 160 degree in order to 
clarify the effects of the application of squealer tip and the variation of squealer depth on the reduction of 
the tip leakage vortex. The experimental results clarified that the effects of the application of squealer tip 
on the reductions of the tip leakage flow and the associated loss depended on the squealer depth. 
Key Words : Ultra-highly loaded turbine, Linear turbine cascade, Squealer tip, Squealer depth 
 
 
１． 緒論 
軸流タービンの空気力学的性能を向上させる方法の一
つに，タービン翼の転向角の増大による高負荷化がある．
タービン翼の高負荷化は，従来型のものに比べて翼 1 枚
当たりから多くの負荷を得られるため，タービン翼枚数
や段数の削減を可能にする．その結果，ガスタービンの
小型軽量化やメンテナンスの簡素化といった多くの利点
が期待できる．また，ガスタービンの効率を熱力学的に
向上させる方法として，タービン入口温度(TIT)の高温化
がある．TIT の高温化を図るには，タービン翼の冷却効
率の向上が不可欠である．冷却には圧縮機出口からの空
気の一部が利用されるため，冷却効率向上のために冷却
空気流量を増加させると，燃焼器を通過する空気流量を
低下させ，さらにタービン翼から流出した冷却空気と主
流との混合に起因する損失を増加させる．したがって，
タービン翼の高負荷化はタービン翼枚数や段数の削減を
可能とするため，冷却空気流量の低減に加えて，主流と
の混合による損失を抑制できる有効な手段と考えられる．
しかしながら，タービン翼の転向角の増大による高負荷
化は，翼間圧力勾配および翼面圧力差の増加を必然的に
伴うため，それらに起因した二次流れの増強に伴い損失
が増加する．したがって，タービン翼の高負荷化を実現
するには，転向角の増加による二次流れの増強および損
失増加を抑制する技術の適用が不可欠である． 
二次流れによる損失を低減する技術には，馬蹄形渦に
対しては翼前縁部 Hub 側の付け根部へのフィレットの
付加，流路渦に対しては傾斜翼，湾曲翼，エンドウォー
ルコンタリング等の技術がある．一方，漏れ渦による損
失を低減する技術には，翼端面にウィングレットを付け
たものや，翼端部の形状を変化させる翼端スキーラ等の
技術がある．超高負荷タービン翼においては，漏れ流れ
に起因する損失が非常に大きいため，その性能向上を図
るには漏れ渦による損失を抑制する技術の適用が効果的
である．その技術の一つである翼端スキーラの効果は，
従来型のタービン翼に対しては実験的手法[1][2]によって
も検証が行われているが，超高負荷タービン翼に対する
検証例はない．また，スキーラ形状を規定する幾何学的
パラメータには，リムの翼面からの幅や翼端面からの深
Number of blades N 8
Chord length C (mm) 80.0
Axial chord Cax (mm) 68.5
Blade height H (mm) 99.0
Blade pitch S (mm) 114.28
Aspect ratio H/C 1.3
Pitch-chord ratio S/C 1.4
Inlet metal angle α1 (deg.) 80.0
Outlet metal angle α2 (deg.) 80.0
Turning angle (deg.) 160.0
Table 1 Major specifications of cascade 
Squealer width W (mm) 4.0
Squealer depth D (mm) 0.0 2.0 4.0 6.0 8.0
Passage height H0 (mm) 100.0
Tip clearance size δ (mm) 1.0
Table 2 Major specifications of squealer 
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さがあり，各パラメータが漏れ渦による損失の低減に与
える影響を調査し，最適化を図る必要がある． 
本研究では，スキーラ翼端を転向角 160°を有する超高
負荷タービン直線翼列に適用し，その適用効果とその効
果のリムの翼端面からの深さに対する依存性について，5
孔ピトー管による内部流動測定および油膜法による可視
化実験により明らかにした． 
 
２． 供試翼および試験装置 
 本研究で使用した供試翼の形状を図 1 に，その主な仕
様を表 1 に，また実験装置の概略図を図 2 に示す．供試
翼はスパン方向に翼形状が一様な二次元翼であり，流入
角 α1と流出角 α2はともに 80.0°である．試験装置は吸込
み型風洞であり，翼列軸方向と入口案内板がなす角度 βi
を流入角，同様に出口案内板がなす角度 βoを流出角とし
た．また，本試験装置は βiおよび βoを任意の角度に設定
可能な構造となっている． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
３． 実験方法 
（１）実験条件 
 本研究では，入口案内板の角度 βi=80.0°に設定し，後
述の全てのスキーラ深さ条件に対して入口流速を 35m/s
に設定して実験を行った．また軸方向翼弦長と翼列下流
における流速から算出したレイノルズ数は，約 3.1×105
である．出口案内板の角度は，設計入射角設定の超高負
荷タービン直線翼列風洞を対象にした数値解析[3]から見
積もられた自然流出角 83.5°に設定し，全てのスキーラ深
さ条件に対して同一とした．スキーラ形状を規定する主
な寸法を図 3 と表 2 に示す．スキーラ形状は，全ての条
件に対してリムの幅 W を一様に 4.0mm に固定し，スキ
ーラ深さ D を 0.0～8.0 の間を 2.0mm 間隔に変化させ，5
種類のスキーラ深さに対して実験を行った．また翼端間
隙高さ δは流路高さ H0に対して 1%に設定した． 
（２）油膜法および油点法による可視化実験 
 全てのスキーラ深さ条件における油膜の配合比を表 3
に示す．油膜法による可視化に用いた油膜は，二酸化チ
タン，流動パラフィン，オレイン酸を配合して生成した．
この油膜を図 2 に示す測定領域内の翼表面および
Endwall(以下 EW)に均一に塗布し，約 30 分間送風機を運
転した後，形成された流れのパターンをデジタルカメラ
で記録した．油膜法によるスキーラキャビティ内の可視
化においては比較的大きな油溜まりが生じたため，翼端
面および翼端壁面の撮影は送風機を運転中に撮影した．
また，スキーラキャビティ内の複雑な流れの向きを確認
するために，キャビティ底面と Tip 側 EW においては油
点法による可視化実験も行った．油点を塗布した座標位
置を図 4 に示す．ピッチ方向および軸方向の座標の原点
を，負圧面前縁側の転向部曲面の接線と負圧面転向部曲
面の接線の交点とし，その原点から 10mm間隔でキャビ
ティ底面に油点を塗布する点を配置した(図 4 青い点)．
さらに，流れを詳細に可視化するために，4 つの塗布点
の中心にも塗布した(図 4 赤い点)． 
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Table 3 Compounding ratio of oil 
Experiment Painted point Tianium dioxide:Liquid paraffin:Oleic acid
Oil flow
Blade surface 1.0:1.2:1.0
Endwall 1.0:2.4:1.0
Oil dot flow
Blade surface
1.0:1.8:1.0
Endwall
Table 4 Measured positions 
Plane Z/Cax Pitch Span Total
1 -0.06 30 47 1410
2 0.30 18 49 882
3 0.50 13 49 637
4 0.70 14 49 686
5 0.90 24 49 1176
6 1.10 41 35 1435
7 1.20 41 35 1435
8 1.30 41 35 1435
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
（３）5孔ピトー管による内部流動測定 
 5 孔ピトー管を自動トラバース装置に装着して，翼列
内部の流動測定を行った．トラバース装置はステッピン
グモータにより，スパン方向とピッチ方向への移動およ
びヨー方向への回転が可能であり，これらの動作を測定
用コンピュータで制御することで自動計測を行った．内
部流動測定は図 2 に示す赤と緑色の翼の翼間流路におい
て，図 5 に示す 8 断面で行った．各断面の軸方向位置お
よび測定点数を表 4 に示す．ここで，Z/Caxは翼前縁(LE)
を 0.0，翼後縁(TE)を 1.0とする軸方向無次元距離である． 
 
４． 実験結果および考察 
（１）スキーラの有無による影響 
 図 6 から図 11 に油膜法および油点法による可視化結
果を示す．図 6 が圧力面，図 7 が負圧面転向部付近，図
8 が負圧面後半部付近の結果である．図 9～図 11 がスキ
ーラ深さ D=0mmと 4mmの翼端面および Tip側の EWの
結果である．また，図 12～15に Z/Cax=0.9および Z/Cax=1.1
における二次流れ速度ベクトルと全圧損失係数 Cpt 分布
をそれぞれ示す．Cptを次式により定義した． 
 
  Cpt = (Pa - Pt) / (0.5・ρ・Vm,8
2)      (1) 
 
ここで Ptは測定全圧，Vm,8は翼列下流 Plane 8 での断面質
量平均流速である．各図中のLEは翼前縁(Leading edge)，
TEは翼後縁(Trailing edge)，MSはミッドスパン(Midspan)，
PSは圧力面(Pressure surface)，SSは負圧面(Suction surface)
を示している．また，表 5 に Z/Cax=1.1(Plane 6)における
全圧損失係数の断面質量平均値 Cpttを示す． 
まず，スキーラが無い場合(D=0mm)の内部流れの挙動
について考察する．図 6(a)より，圧力面前縁付近から両
EWへ向かう流れが確認でき，また，Tip 側の方が翼端間
隙内へ吸込まれるため，主流方向に対してより大きく偏
向していることが分かる．この翼端間隙内に吸込まれた
漏れ流れは，主に負圧面後半部から流出していることが
分かる(図 9(a),(b))．また，前縁圧力面側の両 EW 近傍に
おいて各 EW へ向かう流れが確認できるが(図 6(a))，こ
れは翼列に流入してきた EW上の境界層流が，前縁付近
に衝突することにより発生した馬蹄形渦を示すものと考
えられる．Tip 側 EW においてもこの馬蹄形渦のはく離
線を確認することができる(図 9(b))．したがって，翼端
間隙が存在しても間隙高さが 1%程度と比較的小さい場
合は，Tip 側 EW 上の境界層流体は一部が間隙に吸込ま
れ，残りの大部分は馬蹄形渦の発生に寄与するものと考
えられる．また，この Tip 側の圧力面側の馬蹄形渦は Hub
側 EW上と同様に，翼間圧力勾配により隣接翼の負圧面
側へ翼間流路を横断し，負圧面転向部付近で翼負圧面上
を MS へ向かって巻き上がる流れに続いていることがは
く離線の挙動から確認できる(図 7(a))．このはく離線は，
翼間流路後半部において後縁へ向かってさらに MS 方向
へ移動している(図 8(a))．これは翼前縁付近で発生した馬
蹄形渦と転向部付近で発生する流路渦(Vp)の回転方向は
同一であり，後者が前者の周りに巻き付くと同時に発達
しながら翼列下流に進むためと考えられる．Z/Cax=0.9 に
おける二次流れ速度ベクトルからも，流路渦の存在が確
認でき(図 12(a))，同領域には高損失領域が分布している
(図 13(a))．両 EW側の流路渦の負圧面上のはく離線のス
パン方向位置を比較すると(図 8(a))，MS 側への移動量が
Tip 側の方が後縁へ進むにつれて僅かに大きくなること
が分かる．負圧面後半部の Tip 付近においては分岐する
流れが存在し，一方は流路渦による MS へ向かう流れで
あるが，他方の Tip 側へ向かう流れは間隙から流出した
漏れ流れと主流との干渉により発生する漏れ渦(VL)に起
因するものと考えられる(図 8(a))．さらに，Tip 側翼端近
傍には黒い筋が確認でき，これは漏れ渦のはく離線と考
えられる．同領域における損失分布からも，漏れ渦に起
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因する高損失領域が確認できる(図 13(a))．両 EW側の流
路渦のはく離線のスパン方向への移動量が Tip 側の方が
大きくなる原因は(図 8(a))，流路渦が漏れ渦と干渉するこ
とにより MS 側へ押されたためと考えられる．また，流
路渦と漏れ渦の高損失領域間にも比較的高い損失領域が
分布している(図 13(a))．さらに，翼列下流の Plane 6 にお
いても，Tip 付近に漏れ渦の存在が確認でき(図 14(a))，
流路渦との間に比較的高い損失領域が広範囲に分布して
おり，両渦の干渉に起因する損失であると考えられる(図
15(a))．したがって，漏れ流れが超高負荷タービン翼列内
の損失生成に与える影響は大きいことが分かる． 
 つぎに，翼端スキーラの適用が翼列内の二次流れおよ
び損失生成に与える影響を調べるために，スキーラ深さ
D=4mmの結果を上述のD=0mmの結果と比較しながら考
察する．圧力面では D=4mm の場合も両 EW へ偏向する
流れが確認できるが，D=0mmの場合に見られた Tip 側の
偏向の方が大きくなる傾向は低下している(図 6(a),(b))．
この低下は翼端間隙へ吸込まれる漏れ流れの量が低下し
ていることを示唆していると考えられる．翼端間隙内に
吸込まれた漏れ流れは，D=4mmの場合も主に負圧面後半
部から流出していることが分かる(図 10(b))．負圧面にお
いては転向部付近の領域までは，スキーラの有無による
明確な差異は確認できない(図 7(a),(b))．負圧面後半部に
おいては(図 8(a),(b))，先に述べたように流路渦のはく離
線の MS 側への移動量が，D=0mmの場合は漏れ渦との干
渉によりTip側の方が大きくなる傾向を示したが(図8(a))，
D=4mmの場合は(図 8(b))，その傾向が見られない．また，
Tip 側翼端近傍の漏れ渦のはく離線と考えられる黒い筋
が，D=0mm の場合の方が明確に表れている(図 8(a),(b))．
さらに，二次流れ速度ベクトルの比較ではスキーラによ
る漏れ渦の抑制効果を明確には確認できないが (図
12(a),(b))，全圧損失係数からは D=4mm の場合の方が，
漏れ渦に起因する高損失領域および流路渦との干渉によ
る損失が減少している(図 13(a),(b))．翼列下流においても
同様な傾向が確認できる(図 14(a),(b),図 15(a),(b))． 
 つぎに，このスキーラによる翼端漏れ流れ低減のメカ
ニズムについて，翼端面および Tip 側の EW の可視化結
果を比較することにより考察する．スキーラキャビティ
内の底面では圧力面側のリムに沿って逆流を伴うはく離
線が確認できる(図 10(a),図 11(a))．一方 EW 側ではその
はく離線より下流側で順流を伴うはく離線が確認できる
(図 10(b),図 11(b))．これらのはく離線は，圧力面側から
翼面に対してほぼ垂直に翼端間隙内に流入する漏れ流れ
が，キャビティ部の流路断面積の急拡大による逆圧力勾
配により，はく離渦を形成したものと考えられる．また，
このはく離渦 V1 の発生に伴い低運動エネルギー流体が
圧力面側のリムとキャビティ底面のコーナーに蓄積し，
それが前縁へ向かって逆流していることが分かる．また，
負圧面前半部のリムに沿ってもキャビティ底面に逆流を
伴うはく離線が確認できる．このはく離線も負圧面前半 
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Fig.15 Total pressure loss distribution (Plane6) 
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部から間隙内へ流入する漏れ流れがキャビティ内ではく
離渦 V2を形成したものと考えられる．この渦の EW面か
らのはく離線は圧力面側のものに比べると不鮮明になっ
ているが，これは漏れ流れの翼端間隙への翼面に対する
流入角度が小さいためと考えられる．また，V1 と V2 に
囲まれたスキーラキャビティ中央部に明確な油溜まりが
確認でき，よどみ状態になっている(図 10(a),(b))．その領
域内には反時計回りの渦 V3が存在することが分かる(図
11(a),(b))．この V3の発生原因は，翼面に対して垂直に流
入する漏れ流れによって形成された V1の方が強いため，
その回転中心の圧力は V2のものより低く，そこへ引き込
まれる流れとリムに沿って進む V1と V2との干渉により
生じると考えられる．また，V3はキャビティ底面と Tip
側の EWにおいてほぼ同位置に存在することから，スキ
ーラキャビティ底面から EWに伸びる渦であると考えら
れる．この渦は負圧面後半部において翼間流路に流出す
る漏れ流れを吸収する機能を有していると考えられる．
以上の圧力面のリムと負圧面前半部のリムに沿うはく離
渦 V1と V2およびキャビティ中央の渦 V3が抵抗となり，
漏れ流れが負圧面後半部から流出する強さを低下させて
いると考えられる．また，この漏れ流れの低減により，
翼列下流の全圧損失係数の断面質量平均値 Cptt がスキー
ラ有りの方が低下している(表 5)． 
 以上の結果から，超高負荷タービン翼列に対しても，
翼端スキーラの適用は漏れ流れの低減に有効であり，漏
れ渦およびその流路渦との干渉による損失を低下させる
ことにより，総損失を減少させることが分かる． 
（２）スキーラ深さによる影響 
図 16 と図 17 に Z/Cax=1.1(Plane 6)における二次流れ速
度ベクトルと全圧損失係数 Cpt 分布をそれぞれ示す．ま
た同位置での断面質量平均全圧損失係数 Cptt とスキーラ
深さとの関係を図 18 に示す．図 19～図 22 に油膜法およ
び油点法による翼端面とTip側EWの可視化結果を示す． 
 Plane 6 の二次流れ速度ベクトルより，全てのスキーラ
深さにおいて Tip 付近に漏れ渦が確認でき(図 16(a)～(e))，
同領域に高損失領域が分布していることが分かる(図
17(a)～(e))．漏れ渦による二次流れの形成状態においては
(図 16(a)～(e))，スキーラ深さの違いによる差異は確認で
きない．しかし，漏れ渦に起因する高損失領域の分布に
おいては(図 17(a)～(e))，スキーラが有る場合(D=2mm～
8mm)では，スキーラが無い場合(D=0mm)に比べて低下し
ていることから，漏れ渦の低減が明確に確認できる．さ
らに，漏れ渦の高損失領域の分布からは，スキーラ深さ
の違いによる影響は明確には確認できないが，同断面で
の全圧損失係数の断面質量平均値 Cptt からは，スキーラ
深さ D=0mm で最も大きく(図 18)，またスキーラが有る
場合(D=2mm～8mm)では，スキーラ深さの増加に伴い
D=4mmまでは損失が低下するが，さらに深くするとスキ
ーラ深さ D=8mm に向かうに従って損失が増加している
ことが分かる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 つぎにスキーラ深さの増加が翼端漏れ流れの低減に与
える影響について，スキーラキャビティ底面と Tip側 EW
の可視化結果を比較することにより考察する．スキーラ
深さの増加により，キャビティ底面において圧力面側の 
リムに沿った逆流領域を伴ったはく離線が負圧面側へ 
移動し(図 21(a)～(d))，Tip 側 EW においてはそのはく離
線より下流側に位置する順流を伴うはく離線が，同様に
負圧面側に移動している(図 22(a)～(d))．これらのはく離
線は先に述べたように，圧力面側のリムに沿うキャビテ
ィ内のはく離渦 V1の存在を示していることから，スキー
ラ深さの増加は，V1の規模を拡大させていることが分か
る．また，V1の規模の拡大に伴い圧力面側のリムとキャ
ビティ底面のコーナーに蓄積した低運動エネルギー流体
が，前縁に向かって逆流する領域も拡大していることが
分かる．一方，負圧面側のはく離渦 V2の挙動については，
それに起因するはく離線が Tip 側 EW の負圧面前半部に
確認できるが(図 20(b)～(e))，スキーラ深さの増加に伴う
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Fig.16 Secondary flow velocity vector (Plane6) 
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そのはく離線の変化は殆ど確認できない．したがって，
負圧面側の V2は圧力面側の V1とは異なり，スキーラ深
さの増加に伴う規模の拡大は小さいと考えられる．次に
スキーラキャビティ中心部付近に発生する渦の挙動につ
いて考察を行う．スキーラが有る場合(D=2mm～8mm)で
はキャビティ底面と Tip 側 EW の中心部付近に油溜まり
が確認できる(図 19(b)～(e),図 20(b)～(e))．油点法の可視
化結果より，その領域には反時計回りの渦 V3が存在して
いることが分かる(図 21(a)～(d),図 22(a)～(d))．また，V3
はキャビティ底面と Tip 側の EW においてほぼ同位置に
存在することから，スキーラキャビティ底面から EWに
伸びる渦であると考えられる．この渦は，圧力面側と負
圧面側のはく離渦 V1と V2に囲まれたよどみ領域の流体
が，圧力の低いはく離渦の渦中心に引き込まれるため，
その引き込まれた流れとはく離渦 V1と V2が干渉するこ
とで発生したと考えられる．その結果，スキーラ深さの
増加に伴う圧力面側のはく離渦 V1の規模の拡大により，
V3の位置は前縁側に移動していることが分かる(図 21(a)
～(d),図 22(a)～(d))．スキーラ深さ D=2mmでは，V3が負
圧面後半部側に位置することで，負圧面後半部から流出
する漏れ流れを一部吸収しているが，渦の規模が小さい
ため転向部付近の漏れ流れはその影響を受けないまま流
出していることが分かる(図 22(a))．スキーラ深さ D=4mm
ではV3の位置はD=2mmの場合とほぼ同じであるが拡大
しており，その結果，負圧面後半部から流出する漏れ流
れを吸収する量が D=2mm の場合よりも増えていると考
えられる(図 22(b))．スキーラ深さ D=6mm，8mmでは V3
の規模が拡大しているが，存在位置が D=2mmや D=4mm
に比べると前縁側に移動していることから，負圧面後半
部から流出する漏れ流れを吸収する機能が低下している
と考えられる(図 22(c),(d))．したがって，この V3の漏れ
流れ吸収機能がスキーラ深さ D=4mm までは Cpttを減少
させ，その機能が低下する D=6mm，8mm では Cpttを再
び増加させたと考えられる． 
 以上の結果から，スキーラ深さの増加は，圧力面側の
リムに沿うはく離渦の規模を拡大させ，中心部付近に発
生する渦を増強し，その位置を前縁側に移動させること
でスキーラによる漏れ流れの抑制効果に影響を与えると
考えられる．また，最適なスキーラ深さは，D=4mm付近
に存在すると考えられる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.18 Mass-averaged total pressure loss (Plane6) 
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Fig.20 Oil flow visualization on tip side EW 
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Fig.19 Oil flow visualization on blade tip surface 
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Fig.22 Oil dot flow visualization on tip side EW 
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Fig.21 Oil dot flow visualization on blade tip surface 
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５． 結論 
 本研究により，以下の結論を得た． 
1. 超高負荷タービン翼列に対しても，翼端スキーラの
適用は漏れ流れの低減に有効であり，漏れ渦および
その流路渦との干渉による損失を低下させる． 
2. スキーラの適用は，圧力面と負圧面前半部のリムに
沿うはく離渦およびキャビティ中央の渦が抵抗と
なり，漏れ流れが負圧面後半部から流出する強さを
低下させる． 
3. スキーラ深さの増加は，キャビティ内の圧力面側の
リムに沿うはく離渦の規模を拡大させ，中心部付近
に発生する渦を増強し，その位置を前縁側に移動さ
せることによりスキーラによる漏れ流れの抑制効
果に影響を与える． 
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